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È stato sviluppato un esempio di sistema di controllo basato sul metodo dell’inversione dinamica a partire da 
un modello non lineare dell’aeroplano F-16. Esso è stato implementato numericamente su Simulink e 
sottoposto a simulazioni, in modo da stimarne le prestazioni, valutando se fossero o meno accettabili in 
termini di qualità di volo sull’intero inviluppo. Il sistema è stato poi simulato anche con l’introduzione di 
incertezze parametriche strutturate sulle derivate aerodinamiche, per verificarne la robustezza. L’analisi dei 
risultati ottenuti ha evidenziato come il sistema di controllo progettato abbia prestazioni soddisfacenti 
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Il presente lavoro di tesi verte sulla progettazione di un sistema di controllo basato sulla tecnica 
dell’Inversione Dinamica non lineare. Al contrario della metodologia di progetto tradizionale, che si basa 
sulla linearizzazione delle equazioni che descrivono la dinamica del velivolo intorno a diversi punti di 
equilibrio interni all’inviluppo di volo, questa tecnica di progetto consente di linearizzare istante per istante 
la dinamica delle variabili di controllo selezionate, attraverso la retroazione degli stati del sistema e la 
conoscenza della forma non lineare delle suddette equazioni. Per questo, questa metodologia di progetto 
viene detta anche “Feedback Linearization”. Attraverso questo controllo in ciclo chiuso, per mezzo del 
quale a ciascuna delle variabili controllate viene assegnata una opportuna risposta ai comandi, è possibile 
fare in modo che il velivolo risponda ai comandi del pilota seguendo una dinamica desiderata.  
Il principale vantaggio di questo tipo di progettazione è legato al fatto che viene meno l’esigenza di 
effettuare la procedura di gain scheduling, che è invece necessaria per i sistemi di controllo tradizionali. 
Infatti, essendo i controlli tradizionali progettati sulla dinamica linearizzata del sistema, che può essere 
considerata una buona approssimazione del comportamento dello stesso solo nell’intorno della condizione di 
volo attorno alla quale si è effettuata la linearizzazione, per fare in modo che la dinamica del sistema in ciclo 
chiuso soddisfi i requisiti richiesti da specifica su tutto l’inviluppo di volo, occorre fare una operazione di 
“raccordo” tra i diversi guadagni del sistema di controllo, una volta che il calcolo di ciascuno di essi sia stato 
effettuato per ognuna delle condizioni di volo utilizzate per la progettazione. Tale operazione, detta appunto 
gain scheduling, è lunga e dispendiosa. I sistemi di controllo progettati attraverso l’inversione dinamica non 
lineare offrono maggiori garanzie di generalità: oltre a garantire il soddisfacimento dei requisiti di specifica 
sull’intero inviluppo di volo, essi si prestano anche meglio ad essere riadattati alle modifiche che, durante le 
diverse fasi di progetto, vengono progressivamente apportate sia all’inviluppo di volo che ai requisiti 
riguardanti le qualità di volo. Per contro, essi richiedono di avere a bordo un sistema in grado di misurare 
l’intero vettore degli stati del sistema e una capacità di calcolo maggiore, in quanto all’interno del sistema di 
controllo deve necessariamente essere inserito un blocco di calcolo che, attraverso delle apposite look-up 
tables, conoscendo la condizione di volo in cui ci si trova istante per istante, sia in grado di calcolare il 




2. Metodo di progettazione utilizzato 
 
 
L’obiettivo fondamentale della progettazione di sistemi di controllo attraverso il metodo dell’Inversione 
Dinamica non lineare è quello di determinare qual è la movimentazione delle superfici di controllo 
necessaria per fare in modo che il velivolo segua uno specifico comportamento dinamico assegnato. 
2.1. Scelta delle variabili di controllo 
 
Per riuscire a far seguire al sistema la dinamica desiderata, occorre prima di tutto scegliere un vettore 𝑉 di 
variabili di controllo. Esso deve avere dimensione pari al numero di comandi indipendenti, in questo caso tre, 
uno per ciascuno degli assi del velivolo: l’elevatore 𝛿𝑒, l’alettone 𝛿𝑎 e il timone di direzione 𝛿𝑟, per mezzo 
dei quali il velivolo viene controllato rispettivamente intorno al suo asse di beccheggio, di rollio e di 
imbardata. 
Le variabili di controllo devono essere scelte in modo da riflettere chiaramente la volontà di controllo del 
pilota, così da consentire il raggiungimento degli obiettivi stabiliti in termini di qualità di volo. Per questo 
come variabili di controllo sono state scelte le tre velocità angolari del velivolo: la velocità angolare 𝑞 
intorno all’asse di beccheggio, la velocità angolare 𝑝𝑠 intorno all’asse di rollio e la velocità angolare 𝑟𝑠 
intorno all’asse di imbardata. Il pedice con cui sono state indicate le ultime due sta ad indicare che il 
controllo è stato implementato in modo da controllare la dinamica delle velocità angolari di rollio e di 
imbardata del velivolo intorno agli assi stabilità, anziché intorno agli assi corpo, per ragioni di qualità di 
volo. La relazione che lega 𝑝𝑠 e 𝑟𝑠 alle variabili 𝑝 e 𝑟, che rappresentano le componenti della velocità 
angolare del velivolo rispettivamente di rollio e di imbardata rispetto agli assi della terna assi corpo, è nota: 
�
𝑝 = 𝑝𝑠 cos𝛼 − 𝑟𝑠 sin𝛼
𝑟 = 𝑝𝑠 sin𝛼 + 𝑟𝑠 cos𝛼  
Di conseguenza, imporre una determinata dinamica a 𝑝𝑠 e 𝑟𝑠 equivale a imporre la dinamica desiderata alle 
variabili 𝑝 e 𝑟. 
2.2. Dinamica desiderata 
 
Una volta scelte le variabili di controllo, a ciascuna di esse si associa una dinamica desiderata per la risposta 
al comando corrispondente da parte del pilota, attraverso l’assegnazione di funzioni di trasferimento che 
leghino la corrispondente accelerazione angolare al comando stesso, in modo tale che esse risultino 
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soddisfacenti dal punto di vista delle handling qualities. Di seguito, i comandi del pilota saranno 
contraddistinti dal pedice p. 
In questo modo, attraverso l’assegnazione delle seguenti funzioni di trasferimento: 
?̇?
𝛿𝑒𝑝
  ,   ?̇?𝑠
𝛿𝑎𝑝
  ,   ?̇?𝑠
𝛿𝑟𝑝
 
e la conoscenza dei comandi del pilota 𝛿𝑒𝑝, 𝛿𝑎𝑝,  𝛿𝑟𝑝  risulta fissato il riferimento ?̇?𝑑𝑒𝑠  che la dinamica del 
sistema dovrà inseguire. 
2.3. Inversione dinamica 
 
Si suppone di conoscere il modello non lineare della dinamica del sistema. Esso ha una espressione del tipo: 
?̇? = 𝑓�𝑥,𝑢� 
dove si indica con 𝑥 ∈ 𝑅𝑛×1 il vettore degli stati e con 𝑢 ∈ 𝑅𝑚×1 il vettore delle variabili di controllo, che 
nel nostro caso sono la posizione della manetta e delle superfici di controllo del velivolo. 𝑓 è una funzione 
non lineare in queste variabili. 
Nell’ipotesi che questa funzione sia lineare per quanto riguarda il vettore degli ingressi 𝑢, la stessa equazione 
può essere scritta come segue: 
?̇? = 𝐹�𝑥�+ 𝐺�𝑥� ∙ 𝑢 
𝐹 è una funzione vettoriale 𝑅𝑛 → 𝑅𝑛 non lineare nelle variabili di stato del sistema e 𝐺 una funzione che può 
anche essere non lineare nelle variabili di stato del sistema e che si esprime attraverso una matrice 𝑛 × 𝑚.  
Dato che le variabili di controllo scelte (𝑝,𝑞, 𝑟) non sono altro che tre variabili di stato del sistema, la loro 
dinamica può essere controllata con il metodo illustrato di seguito. Dell’espressione precedente, che esprime 
il sistema di tutte le equazioni che descrivono la dinamica del velivolo, si considerano solo le equazioni che 
riguardano la dinamica delle variabili di controllo. Per come si sono scelte le variabili di controllo, queste 
equazioni sono le tre equazioni di momento, ovvero la scomposizione lungo i tre assi della terna di 
riferimento assi corpo della seconda equazione cardinale della meccanica, che impone l’uguaglianza del 
momento rispetto al baricentro delle forze esterne che agiscono sul corpo alla derivata rispetto al tempo del 
momento angolare del corpo stesso. La derivata del momento angolare può essere espressa in funzione della 
velocità angolare del velivolo, le cui componenti (𝑝, 𝑞, 𝑟) costituiscono tre delle variabili di stato del sistema, 
in particolare quelle che si sono scelte come variabili di controllo, e dell’accelerazione angolare, le cui 
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La risultante del momento delle forze esterne agenti sul velivolo si può esprimere in funzione delle variabili 
di stato del sistema. Di conseguenza, rielaborando la seconda equazione cardinale, è possibile ottenere 
un’espressione della forma seguente: 
?̇? = 𝐹′�𝑥�+𝐺′�𝑥� ∙ 𝑢′ 
si è qui indicato con 𝑢′ il vettore degli ingressi (𝛿𝑎 ,𝛿𝑒 ,𝛿𝑟) che si intende controllare attraverso le variabili di 
controllo (supponendo che la retta di applicazione della spinta passi per il baricentro del velivolo, l’ingresso 
di manetta non ha influenza sul momento risultante delle forze esterne), con 𝐺′ la matrice degli ingressi 
corrispondente, che nel nostro caso avrà dimensione 3 × 3, e con 𝐹′  la funzione non lineare 𝑅𝑛 → 𝑅3 che 
associa il vettore delle variabili di stato del sistema alla quota delle derivate delle variabili di controllo 
indipendente dalle variabili di ingresso che si vogliono controllare. 
Supponendo che la matrice 𝐺′ sia non singolare, e quindi invertibile, tale relazione può essere così invertita: 
𝑢′ = 𝐺′−1�?̇? − 𝐹′�𝑥�� 
dove si è appunto indicata con il simbolo 𝐺′−1 l’inversa di 𝐺′. 
Nell’espressione ricavata si possono quindi sostituire alle componenti del vettore degli stati 𝑥 i valori delle 
variabili di stato misurati attraverso un opportuno sistema di sensori posto a bordo del velivolo e al vettore 
delle derivate delle variabili di controllo il loro valore calcolato attraverso le funzioni di trasferimento 
utilizzate per imporre la dinamica del sistema di riferimento desiderato: ?̇? = ?̇?𝑑𝑒𝑠. 
In questo modo, note le espressioni delle funzioni 𝐹′ e 𝐺′ dalla conoscenza del modello non lineare della 
dinamica del sistema, è possibile calcolare il vettore degli ingressi 𝑢′ con cui è necessario comandare le 
superfici di controllo del velivolo affinché esso risponda ai comandi del pilota seguendo la dinamica 
desiderata. 
 
Utilizzando il vettore degli ingressi 𝑢′ così calcolato per comandare gli attuatori responsabili della 
movimentazione delle superfici mobili, l’effetto della combinazione dell’inversione dinamica e della 














3. Modello di aereo utilizzato 
 
 
Per effettuare lo studio, si è fatto riferimento ad un velivolo del tipo F-16, la cui descrizione dinamica è stata 
implementata facendo riferimento a un  modello sviluppato da B. Stevens e F. Lewis in [2], a partire dallo 
studio [6] condotto dalla NASA. 
 
3.1. Parametri dell’F-16 
 
Massa [lb] 20500 
Apertura alare [ft] 30 
Superficie alare [ft2] 300 
Corda media aerodinamica [ft] 11.32 





Momento angolare del motore [slug ft2/s] 160 
Tabella 1 
 
3.2. Modello non lineare dell’F-16 
 
Il modello non lineare dell’aeroplano F-16 è esposto di seguito. Le equazioni del moto sono state ricavate 
assumendo le seguenti ipotesi: 
• L’aereo si considera come un corpo rigido; 
• Terra piatta e non rotante, che può di conseguenza essere considerata come un riferimento inerziale; 
• Massa costante nell’intervallo di tempo in cui il moto viene preso in considerazione, ovvero si 
trascura in questo intervallo il consumo di combustibile; 
• Distribuzione di massa dell’aereo simmetrica rispetto al piano longitudinale del sistema di 
riferimento assi corpo. Di conseguenza i momenti di inerzia 𝐼𝑥𝑦 = 𝐼𝑦𝑧 = 0. 




Figura 3: Sistemi di riferimento 
 
La terna di riferimento assi corpo, solidale al velivolo, è levogira e resta completamente individuata dal fatto 
che ha origine in un punto che si considera essere la posizione di riferimento del baricentro del velivolo 
(posta a una distanza pari a 0.35 volte la corda media aerodinamica cma rispetto al bordo d’attacco dell’ala), 
ha l’asse x coincidente con l’asse longitudinale del velivolo, con verso definito positivo dalla coda verso il 
cockpit, e l’asse y diretto come l’asse dell’ala, con verso positivo dalla sinistra alla destra del pilota. Nello 
studio effettuato, il baricentro del velivolo si è considerato leggermente avanzato rispetto alla sua posizione 
di riferimento: si è posto a una distanza di 0.3 cma dal bordo d’attacco dell’ala. 
Sotto le ipotesi elencate, il moto del velivolo è completamente individuato dalle sei equazioni del moto, che 
nella terna di riferimento scelta assumono la forma di seguito riportata, in cui si fa uso della simbologia: 
𝑚 = massa del velivolo [lb]; 
𝑔 = accelerazione di gravità [ft/s2]; (𝜙, 𝜃,𝜓) = angoli di Eulero [rad], definiscono l’orientamento della terna assi corpo rispetto alla terna 
verticale locale; (𝛼,𝛽) = angoli di incidenza e derapata [rad], definiscono l’orientamento della terna assi corpo rispetto alla 
terna assi vento; (𝑝,𝑞, 𝑟) = componenti della velocità angolare del velivolo rispetto ad un sistema di riferimento inerziale 
nella terna assi corpo [rad/s]; 
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(𝑢,𝑣,𝑤) = componenti della velocità del velivolo rispetto ad un sistema di riferimento inerziale nella terna 
assi corpo [ft/s], ovvero la loro espressione in funzione del modulo della velocità totale del velivolo 𝑉𝑇  [ft/s] 
è: 
�
𝑢 = 𝑉𝑇 cos𝛼 cos𝛽
𝑣 = 𝑉𝑇 sin𝛽
𝑤 = 𝑉𝑇 sin𝛼 cos𝛽  
 





⎧?̇? = 𝑟𝑣 − 𝑞𝑤 − 𝑔 sin𝜃 + 1
𝑚
(𝑇 + 𝑋�)
?̇? = 𝑝𝑤 − 𝑟𝑢 + 𝑔 cos𝜃 sin𝜙 + 𝑌�
𝑚
?̇? = 𝑞𝑢 − 𝑝𝑣 + 𝑔 cos𝜙 sin𝜃 + ?̅?
𝑚
  
dove si è indicata con 𝑇 la spinta fornita dal motore, che si suppone diretta parallelamente all’asse xB, e con 
𝑋�, 𝑌� e ?̅?  le componenti della risultante delle forze aerodinamiche sviluppate, che si possono esprimere così: 
𝑋� = 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝐶𝑋𝑇(𝛼,𝛿𝑒 ,𝑞,𝑉𝑇)
𝑌� = 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝐶𝑌𝑇(𝛼,𝛽,𝛿𝑎 ,𝛿𝑟 ,𝑝, 𝑟,𝑉𝑇)
?̅? = 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝐶𝑍𝑇(𝛼,𝛽,𝛿𝑒 ,𝑞,𝑉𝑇)
 
I coefficienti aerodinamici di forza hanno espressione: 
𝐶𝑋𝑇 = 𝐶𝑋(𝛼,𝛿𝑒) + 𝑐̅𝑞2𝑉𝑇 𝐶𝑋𝑞(𝛼)
𝐶𝑌𝑇 = 𝐶𝑌(𝛼,𝛿𝑎 ,𝛿𝑟) + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝𝐶𝑌𝑝(𝛼) + 𝑟𝐶𝑌𝑟(𝛼)�
𝐶𝑍𝑇 = 𝐶𝑍(𝛼,𝛽,𝛿𝑒) + 𝑐̅𝑞2𝑉𝑇 𝐶𝑍𝑞(𝛼)
 
 
Equazione di equilibrio per i momenti (scomposta lungo le componenti x, y e z): 
�
?̇? = (𝑐1𝑟 + 𝑐2𝑝)𝑞 + 𝑐3𝐿� + 𝑐4�𝑁� + 𝑞𝐻𝑒𝑛𝑔�
?̇? = 𝑐5𝑟 − 𝑐6(𝑝2 − 𝑟2) + 𝑐7�𝑀� − 𝑟𝐻𝑒𝑛𝑔�
?̇? = (𝑐8𝑝 − 𝑐2𝑟)𝑞 + 𝑐4𝐿� + 𝑐9�𝑁� + 𝑞𝐻𝑒𝑛𝑔�  
dove si indica con 𝐻𝑒𝑛𝑔 il momento angolare del motore e con 𝐿�, 𝑀�  e 𝑁�  le componenti del momento dovuto 
alle forze aerodinamiche. Esse hanno espressione nota: 
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𝐿� = 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑏𝐶𝑙𝑇(𝛼,𝛽,𝛿𝑎 ,𝛿𝑟 ,𝑝, 𝑟,𝑉𝑇)
𝑀� = 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑐̅𝐶𝑚𝑇(𝛼, 𝛽,𝛿𝑒 ,𝑞,𝑉𝑇 ,𝑥𝐶𝐺)
𝑁� = 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑏𝐶𝑛𝑇(𝛼,𝛽, 𝛿𝑎 ,𝛿𝑟 ,𝑝, 𝑟,𝑉𝑇 ,𝑥𝐶𝐺)
 
I coefficienti aerodinamici di momento si possono esprimere come segue: 
𝐶𝑙𝑇 = 𝐶𝑙(𝛼,𝛽) + 𝐶𝑙𝛿𝑎(𝛼,𝛽) 𝛿𝑎20 + 𝐶𝑙𝛿𝑟(𝛼,𝛽) 𝛿𝑟30 + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝𝐶𝑙𝑝(𝛼) + 𝑟𝐶𝑙𝑟(𝛼)�
𝐶𝑚𝑇 = 𝐶𝑚(𝛼, 𝛿𝑒) + 𝑐̅𝑞2𝑉𝑇 𝐶𝑚𝑞(𝛼) + 𝐶𝑍𝑇(𝑥𝐶𝐺𝑅 − 𝑥𝐶𝐺)
𝐶𝑛𝑇 = 𝐶𝑛(𝛼, 𝛽) + 𝐶𝑛𝛿𝑎(𝛼,𝛽) 𝛿𝑎20 + 𝐶𝑛𝛿𝑟(𝛼,𝛽) 𝛿𝑟30 + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝𝐶𝑛𝑝(𝛼) + 𝑟𝐶𝑛𝑟(𝛼)� − 𝐶𝑌𝑇(𝑥𝐶𝐺𝑅 − 𝑥𝐶𝐺)
 
 
I coefficienti 𝑐𝑖 sono funzioni note dei momenti di inerzia dell’aereo: 
𝑐1 = �𝐼𝑦 − 𝐼𝑧�𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧2𝐼𝑥𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧2
𝑐2 = �𝐼𝑥 − 𝐼𝑦 + 𝐼𝑧�𝐼𝑥𝑧𝐼𝑥𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧2
𝑐3 = 𝐼𝑧𝐼𝑥𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧2
𝑐4 = 𝐼𝑥𝑧𝐼𝑥𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧2
𝑐5 = 𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝐼𝑦
𝑐6 = 𝐼𝑥𝑧𝐼𝑦
𝑐7 = 1𝐼𝑦
𝑐8 = �𝐼𝑥 − 𝐼𝑦�𝐼𝑥 + 𝐼𝑥𝑧2𝐼𝑥𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧2
𝑐9 = 𝐼𝑥𝐼𝑥𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧2
 
Il modello illustrato nel presente paragrafo non tiene conto degli effetti del numero di Mach, del numero di 
Reynolds e dell’aeroelasticità sulle derivate aerodinamiche. Di conseguenza, esso sarà rappresentativo del 
reale comportamento del velivolo soltanto in regime subsonico, per un intervallo di numeri di Mach 
compreso tra 0.25 e 0.6. 
Inoltre i dati aerodinamici ricavati sono validi solo all’interno dei seguenti intervalli: 
• −20° ≤ α ≤ 90°; 
• −30° ≤ 𝛽 ≤ 30°. 
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3.2.1. Saturazione dei comandi 
 
Nel modello, i limiti massimi e minimi sugli angoli di deflessione delle superfici mobili sono i seguenti: 
• Elevatore: −25° ≤ 𝛿𝑒 ≤ 25° ; 
• Alettoni: −21.5° ≤ 𝛿𝑎 ≤ 21.5° ; 
• Timone di direzione: −30° ≤ 𝛿𝑟 ≤ 30° . 
3.3. Inviluppo di volo 
 
 








Nell’inviluppo di volo, si sono indicate con un triangolo rosso le condizioni di volo livellato che sono state 
scelte per verificare, attraverso simulazioni, le prestazioni del sistema di controllo. Le loro caratteristiche 








CV1 0 0.3 335 
CV2 10000 0.3 323 
CV3 10000 0.45 484 
CV4 20000 0.5 518 
CV5 30000 0.5 497 
CV6 40000 0.6 580 
Tabella 2  
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4. Dinamica desiderata 
 
 
La dinamica che si desidera imporre alle variabili di controllo è stata stabilita in modo che desse luogo a 
livello 1 di qualità di volo in base ai criteri individuati all’interno del documento [8]. La dinamica desiderata 
è stata imposta attraverso le tre funzioni di trasferimento che legano la risposta della derivata della variabile 
di controllo considerata al relativo comando del pilota. Queste funzioni di trasferimento sono state 




Per quanto riguarda la dinamica di rollio, si è fissata la funzione di trasferimento che lega l’accelerazione 
angolare 𝑝?̇? intorno all’asse x stabilità al comando di alettone fornito dal pilota. La risposta dinamica nella 
velocità angolare 𝑝𝑠 deve essere del primo ordine e, tenendo conto dei requisiti richiesti per garantire delle 
qualità di volo adeguate, deve avere una frequenza tale da consentire di raggiungere determinati valori 
dell’angolo di rotazione propria ϕ in un fissato intervallo di tempo. Per soddisfare questo requisito, la 








Per quanto riguarda la dinamica di beccheggio, si è fatto riferimento al modello di corto periodo della 
dinamica linearizzata nel piano longitudinale. La dinamica di lungo periodo è stata infatti considerata 
trascurabile ai fini della risposta del sistema al comando di elevatore. 
La dinamica di corto periodo è generalmente caratterizzata da una coppia di poli complessi coniugati, aventi 
pulsazione 𝜔𝑠𝑝 e smorzamento 𝜁𝑠𝑝. Al fine di garantire un adeguato livello di qualità di volo, per la classe 
del velivolo in questione, è necessario che siano soddisfatti due diversi requisiti: 
• 0.3 ≤ 𝜁𝑠𝑝 ≤ 1.2 
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• 0.37 ≤ 𝐶𝐴𝑃 ≤ 3.6 
Il CAP (Control Anticipation Parameter) è definito come il rapporto tra l’accelerazione angolare di 
beccheggio all’istante iniziale ?̇?(0) e la variazione di fattore di carico ∆𝑛𝑧∞(𝑠𝑝) a regime di corto periodo 
dovuta al comando di elevatore. Facendo riferimento all’espressione delle funzioni di trasferimento nel 





dove 𝑉0 rappresenta la velocità nella condizione di volo considerata e  
1
𝑇𝜃2
  lo zero di alta frequenza della 
funzione di trasferimento  𝑞
𝛿𝑒
. 
Si è fissata la dinamica desiderata per la risposta in accelerazione angolare intorno all’asse y di beccheggio al 
comando di elevatore del pilota, in modo che essa garantisse il soddisfacimento di entrambi questi requisiti 
sull’intero inviluppo di volo considerato. La funzione di trasferimento imposta ha la seguente espressione: 
?̇?𝑑𝑒𝑠
𝛿𝑒𝑝
= 𝐾𝑙𝑜𝑛𝑔𝑠 �𝑠 + 1𝑇𝜃2�
𝑠2 + 2𝜁𝑠𝑝𝜔𝑠𝑝𝑠 + 𝜔𝑠𝑝2  
con: 
𝜁𝑠𝑝 = 0.7
𝜔𝑠𝑝 = 2 𝑟𝑎𝑑 𝑠⁄1
𝑇𝜃2






La dinamica intorno all’asse z di imbardata è stata imposta fissando la funzione di trasferimento che lega 
l’accelerazione angolare 𝑟?̇? al comando di timone di direzione del pilota. Sono state studiate e implementate 
due diverse funzioni di trasferimento, la cui descrizione è esposta nei due paragrafi che seguono. Queste 
hanno dato luogo a due diversi sistemi, che differiscono solo per la dinamica desiderata imposta alla 




4.3.1.  Sistema S1 
 
Nel primo sistema, si è stabilito che la funzione di trasferimento imposta all’accelerazione angolare di 
imbardata 𝑟?̇? desse luogo a una risposta dinamica del secondo ordine nella velocità angolare 𝑟𝑠, le cui 
caratteristiche si sono scelte facendo riferimento al modello linearizzato della dinamica di dutch roll nel 
piano laterodirezionale, per il quale sono richiesti determinati valori dei parametri affinché la risposta risulti 
accettabile in termini di qualità di volo: 
• 𝜁𝐷 ≥ 0.4 
• 𝜔𝐷 ≥ 1 𝑟𝑎𝑑 𝑠⁄  
• 𝜁𝐷𝜔𝐷 ≥ 0.4 𝑟𝑎𝑑/𝑠 
La dinamica di rollio non è stata inclusa in questo modello, sotto l’ipotesi di ottenere, idealmente, un perfetto 
disaccoppiamento tra il comando di timone, che dà luogo a una dinamica dutch roll, e quello di alettone, che 
invece eccita solo la dinamica desiderata di rollio. 





𝑠2 + 2𝜁𝑟𝜔𝑟𝑠 + 𝜔𝑟2 
con: 
𝜔𝑟 = 1.5 𝑟𝑎𝑑 𝑠⁄
𝜁𝑟 = 0.6
𝐾𝑦𝑎𝑤 = −0.5  
 
4.3.2. Sistema S2 
 
La seconda soluzione implementata è analoga a quella proposta da C. J. Miller in [3]. Essa consiste 
nell’elaborare la dinamica desiderata della variabile di controllo per il piano longitudinale a partire 
dall’equazione di equilibrio delle forze lungo l’asse y: 
?̇? = 𝑝𝑤 − 𝑟𝑢 + 𝑔 cos𝜃 sin𝜙 + 𝑌�
𝑚
 




𝑝 = 𝑝𝑠 cos𝛼 − 𝑟𝑠 sin𝛼
𝑟 = 𝑝𝑠 sin𝛼 + 𝑟𝑠 sin𝛼   
𝑢 = 𝑉𝑇 cos𝛼 cos𝛽
𝑤 = 𝑉𝑇 sin𝛼 cos𝛽 
𝑌� = 𝐷 sin𝛽 + 𝑌 cos𝛽 −𝑇 cos𝛼 sin𝛽 
Assumendo di poter considerare 𝛽 ≈ 0, l’equazione di equilibrio alla traslazione lungo l’asse y può essere 
scritta come: 
?̇? = −𝑟𝑠 + 𝑌𝑚𝑉𝑇 + 𝑔𝑉𝑇 sin𝜙 cos𝜃 = −𝑟𝑠 + 𝑔𝑉𝑇 �𝑛𝑦 + sin𝜙 cos𝜃� 
Da cui, imponendo ?̇? = 0 e risolvendo rispetto alla variabile di controllo 𝑟𝑠 si ottiene: 
𝑟𝑠 = 𝑔𝑉𝑇 �𝑛𝑦 + sin𝜙 cos𝜃� 
Supponendo che il pilota sia in grado di comandare la variazione di fattore di carico laterale 𝑛𝑦 attraverso il 
timone di direzione, si può scrivere: 
𝑟𝑠,𝑐𝑜𝑚𝑎𝑛𝑑𝑜 = 𝑔𝑉𝑇 �𝑘𝑛𝑦�𝑘𝑑𝑟𝑝𝛿𝑟𝑝 − 𝑛𝑦� + sin𝜙 cos𝜃� 
Imponiamo quindi la dinamica desiderata della variabile di controllo 𝑟𝑠 in modo che essa segua con una 
dinamica del primo ordine la variabile 𝑟𝑠,𝑐𝑜𝑚𝑎𝑛𝑑𝑜. La funzione di trasferimento imposta alla risposta della 
sua derivata prima 𝑟?̇?, quindi, avrà la forma seguente:  𝑟?̇?
𝑟𝑠,𝑐𝑜𝑚𝑎𝑛𝑑𝑜 = 𝜔𝑟𝑠𝑠 + 𝜔𝑟 
Affinché la dinamica desiderata dia luogo a risultati soddisfacenti, si sono imposti i seguenti valori dei 
parametri di progetto: 
𝑘𝑑𝑟𝑝 = −2.5
𝑘𝑛𝑦 = 1.5
𝜔𝑟 = 3 𝑟𝑎𝑑 𝑠⁄  
4.4. Compensatori PI 
 
Per correggere gli errori del sistema e annullare la differenza tra la dinamica desiderata e quella effettiva del 
velivolo, è stato necessario aggiungere al sistema di controllo dei compensatori proporzionali-integrativi, 



















In figura 8, alla pagina seguente, è invece rappresentato il blocco implementato per calcolare la dinamica 








4.4.1. Il problema del washout 
 
Per quanto riguarda i compensatori proporzionali integrativi, il cui scopo è stato descritto nel paragrafo 
precedente, occorre sottolineare che nel caso in cui il pilota utilizzi il comando di alettone, è indispensabile 
che il compensatore che agisce sulla variabile 𝑟𝑠 sia disattivato, altrimenti si hanno dei problemi riguardo alla 
risposta di bassa frequenza di 𝑟: l’aeroplano non riesce ad immettersi sulla traiettoria di virata. 
Per immettersi in virata, infatti, il pilota dà in ingresso al sistema un gradino finito di alettone: essendo 
l’alettone un controllo in velocità, l’aeroplano risponde al gradino di 𝛿𝑎 sviluppando una velocità angolare di 
rollio, che si azzera, seguendo sempre la dinamica del primo ordine, imposta in questo caso attraverso la 
dinamica desiderata, quando il pilota riporta a zero il comando. Nel frattempo, dato che dipende 
dall’integrale della velocità angolare 𝑝 nel tempo, l’angolo di rotazione propria avrà raggiunto un valore 
finito 𝜙 ≠ 0. Nel tempo, sarà questo angolo il responsabile dell’immissione del velivolo in una traiettoria di 
virata: infatti, esso dà luogo ad una componente del peso del velivolo lungo l’asse laterale y che agisce 
curvando la traiettoria del velivolo stesso, facendo sì che esso sviluppi una velocità angolare 𝑟 ≠ 0 attorno 
all’asse di imbardata. 
Questa spiegazione fisica dello svilupparsi della 𝑟 di bassa frequenza per la manovra di virata, trova 
giustificazione analitica nella equazione di equilibrio alla traslazione lungo l’asse y. Sono di seguito riportate 
le equazioni del moto in forma linearizzata per il piano laterodirezionale: 
�
?̇? + 𝑉0𝑟 = 𝑔𝜑+ 𝑌𝑣𝑣
?̇? = 𝐿′𝑣𝑣 + 𝐿′𝑝𝑝 + 𝐿′𝑟𝑟
?̇? = 𝑁′𝑣𝑣 + 𝑁′𝑝𝑝 +𝑁′𝑟𝑟  
Per studiare il problema di bassa frequenza, si possono introdurre le semplificazioni che conducono allo 
studio del modo spirale del velivolo: le variabili 𝑣 e 𝑝 si possono considerare piccole e circa costanti. 
Di conseguenza, nella prima equazione risultano essere trascurabili i termini ?̇? e 𝑌𝑣𝑣. Questa equazione può 






Il problema che si viene a creare nel sistema nel caso in esame, quando si dà in ingresso al sistema un 
comando finito di timone di direzione senza disattivare il compensatore proporzionale integrativo sulla 
variabile di controllo in imbardata, è che, essendo nullo l’ingresso di timone di direzione, la dinamica 
desiderata imposta alla variabile corrispondente risulta essere ?̇?𝑑𝑒𝑠 = 0. Quindi, se il compensatore 
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corrispondente è attivo, esso tende ad azzerare le perturbazioni, dovute all’accoppiamento tra la dinamica di 
rollio con quella di imbardata, riportando a zero l’errore tra la velocità angolare di imbardata 𝑟𝑠 del sistema e 
il suo valore desiderato, che è appunto sempre nullo, con la dinamica imposta, descritta rispettivamente nei 
paragrafi 4.3.1 e 4.3.2 per i due sistemi S1 e S2. La velocità angolare 𝑟, di conseguenza, si porta alle basse 
frequenze ad un valore di regime sempre pari a zero. In questo modo, di fatto, il sistema di controllo 
impedisce lo svilupparsi del moto di spirale. 
 
Figura 9: risposta all'impulso di alettone nel piano laterodirezionale nel caso in cui il compensatore sulla variabile r sia attivo (CV5) 
 
 
Questo problema è analogo a quello che si presenta nel caso di un tradizionale controllo di tipo yaw damper. 
In tal caso, come noto, si può ovviare al problema attraverso l’impiego di un filtro passa alto, detto filtro di 
washout, che impedisce l’azione del sistema di controllo alle basse frequenze, permettendo alla dinamica 
spirale propria del sistema di svilupparsi liberamente. Nel caso in esame, invece, è sufficiente disattivare il 
compensatore proporzionale integrativo sulla variabile di controllo in imbardata: in questo modo, il sistema 
di controllo non riesce a riportare a zero la differenza tra la 𝑟 imposta dalla dinamica desiderata (che è nulla) 
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e la 𝑟 che si sviluppa nel sistema alle basse frequenze, in seguito al meccanismo di spirale. Il velivolo, di 
conseguenza, riesce ad immettersi in virata. 
 





5. Inversione Dinamica 
 
 
Il blocco di inversione dinamica assolve alla funzione di computare gli ingressi con i quali occorre 
comandare il sistema controllato affinché esso segua la dinamica desiderata che gli viene imposta. 
Il vettore degli stati del sistema è noto attraverso la retroazione dei segnali elaborati da appositi sensori, le 
derivate prime delle variabili di controllo attraverso le funzioni di trasferimento della dinamica desiderata 
imposta e le derivate aerodinamiche vengono calcolate in ogni istante in funzione della condizione di volo in 
cui si trova il velivolo. Sostituendo questi ingressi all’interno delle tre equazioni che descrivono la dinamica 
delle variabili di controllo in forma non lineare, il blocco di inversione dinamica, implementato su Simulink 
per mezzo di una embedded Matlab function, inverte il sistema, in modo da determinare il vettore degli 
ingressi, che costituisce l’uscita del blocco stesso. 
 
5.1. Calcolo delle derivate aerodinamiche 
 
Le derivate aerodinamiche, che è indispensabile conoscere per calcolare i termini aerodinamici che 
compaiono all’interno delle equazioni del moto al fine di poterle invertire, oltre che dalla posizione delle 
superfici di controllo, che costituiscono l’incognita del problema, dipendono dalla condizione di volo del 
velivolo anche attraverso altre due variabili: l’angolo di incidenza 𝛼 e l’angolo di derapata 𝛽. Queste due 
quantità, dopo essere state misurate attraverso opportuni sistemi dati-aria presenti a bordo del velivolo, 
vengono dunque retroazionate e utilizzate per calcolare le derivate aerodinamiche attraverso delle apposite 
look-up tables, note da opportune analisi sperimentali del velivolo condotte in galleria del vento. Occorre 
sottolineare che, essendo gli angoli 𝛼 e 𝛽 quantità molto difficili da misurare, è opportuno filtrare questi 
segnali, affetti da rumore, attraverso dei filtri passa basso. In particolare, la frequenza di taglio è stata 




Figura 11: filtraggio dei segnali alpha e beta 
 
 




5.2. Inversione delle equazioni 
 
Noti tutti gli ingressi, si procede all’inversione effettiva del sistema di equazioni del moto. Le equazioni non 
lineari di partenza sono le tre equazioni di momento, già illustrate nel capitolo 3: 
�
?̇? = (𝑐1𝑟 + 𝑐2𝑝)𝑞 + 𝑐3𝐿� + 𝑐4�𝑁� + 𝑞𝐻𝑒𝑛𝑔�
?̇? = 𝑐5𝑟 − 𝑐6(𝑝2 − 𝑟2) + 𝑐7�𝑀� − 𝑟𝐻𝑒𝑛𝑔�
?̇? = (𝑐8𝑝 − 𝑐2𝑟)𝑞 + 𝑐4𝐿� + 𝑐9�𝑁� + 𝑞𝐻𝑒𝑛𝑔�  
 
In queste equazioni i termini ?̇?, ?̇? e ?̇? sono imposti: 
?̇? = ?̇?𝑑𝑒𝑠 ,    ?̇? = ?̇?𝑑𝑒𝑠 ,     ?̇? = ?̇?𝑑𝑒𝑠 
Inoltre, dalle misure, sono note anche le variabili di stato: le tre componenti della velocità angolare (𝑝,𝑞, 𝑟), 
la velocità del velivolo 𝑉𝑇  e la densità dell’aria 𝜌. 
 





⎧?̇? = (𝑐1𝑟 + 𝑐2𝑝)𝑞 + 𝑐3 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑏𝐶𝑙𝑇 + 𝑐4 �12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑏𝐶𝑛𝑇 + 𝑞𝐻𝑒𝑛𝑔�
?̇? = 𝑐5𝑟 − 𝑐6(𝑝2 − 𝑟2) + 𝑐7 �12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑐̅𝐶𝑚𝑇 − 𝑟𝐻𝑒𝑛𝑔�
?̇? = (𝑐8𝑝 − 𝑐2𝑟)𝑞 + 𝑐4 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑏𝐶𝑙𝑇 + 𝑐9 �12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑏𝐶𝑛𝑇 + 𝑞𝐻𝑒𝑛𝑔�
  
 
Le derivate aerodinamiche possono essere espresse in funzione dei comandi, che costituiscono le incognite 
del problema. Infatti, i coefficienti aerodinamici hanno le seguenti espressioni: 
𝐶𝑙𝑇 = 𝐶𝑙(𝛼,𝛽) + 𝐶𝑙𝛿𝑎(𝛼,𝛽) 𝛿𝑎20 + 𝐶𝑙𝛿𝑟(𝛼,𝛽) 𝛿𝑟30 + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝𝐶𝑙𝑝(𝛼) + 𝑟𝐶𝑙𝑟(𝛼)�
𝐶𝑚𝑇 = 𝐶𝑚(𝛼, 𝛿𝑒) + 𝑐̅𝑞2𝑉𝑇 𝐶𝑚𝑞(𝛼) + 𝐶𝑍𝑇(𝑥𝐶𝐺𝑅 − 𝑥𝐶𝐺)
𝐶𝑛𝑇 = 𝐶𝑛(𝛼, 𝛽) + 𝐶𝑛𝛿𝑎(𝛼,𝛽) 𝛿𝑎20 + 𝐶𝑛𝛿𝑟(𝛼,𝛽) 𝛿𝑟30 + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝𝐶𝑛𝑝(𝛼) + 𝑟𝐶𝑛𝑟(𝛼)� − 𝐶𝑌𝑇(𝑥𝐶𝐺𝑅 − 𝑥𝐶𝐺)
 
Dalle look-up tables, delle quali si è già parlato nel paragrafo precedente, sono note le quantità 𝐶𝑙(𝛼, 𝛽), 
𝐶𝑛(𝛼,𝛽), 𝐶𝑙𝛿𝑎(𝛼,𝛽), 𝐶𝑙𝛿𝑟(𝛼, 𝛽), 𝐶𝑛𝛿𝑎(𝛼,𝛽), 𝐶𝑛𝛿𝑟(𝛼,𝛽), e le derivate adimensionali di smorzamento 
𝐶𝑚𝑞(𝛼), 𝐶𝑙𝑝(𝛼), 𝐶𝑙𝑟(𝛼). 
Allo stesso modo, al posto della derivata aerodinamica di forza 𝐶𝑌𝑇 si può sostituire la relazione: 
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𝐶𝑌𝑇 = −0.02𝛽 + 0.021 𝛿𝑎20 + 0.086 𝛿𝑟30 + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝𝐶𝑌𝑝(𝛼) + 𝑟𝐶𝑌𝑟(𝛼)� 
in cui i coefficienti aerodinamici di smorzamento 𝐶𝑌𝑝(𝛼) e 𝐶𝑌𝑟(𝛼) sono anch’essi noti dalle look-up tables. 
 
Sostituendo le espressioni trovate di 𝐶𝑙𝑇 e 𝐶𝑛𝑇 all’interno della prima e della terza equazione del sistema, si 
ottiene una dipendenza lineare dalle incognite 𝛿𝑎 e 𝛿𝑟. 
Per quanto riguarda invece la seconda equazione, ovvero quella riguardante il momento intorno all’asse di 
beccheggio, sostituendo l’espressione del coefficiente aerodinamico 𝐶𝑚𝑇 non si ottiene lo stesso risultato: la 
dipendenza del termine 𝐶𝑚(𝛼,𝛿𝑒) dal comando 𝛿𝑒 non è lineare. 
Dato che, per poter operare l’inversione dinamica del sistema, è necessario riportarsi nella forma: 
?̇? = 𝐹�𝑥�+𝐺�𝑥� ∙ 𝑢 
si è scelto di considerare nella seconda equazione come ingresso il valore di 𝐶𝑚𝑇 necessario affinché il 
sistema segua la dinamica desiderata, in modo da avere una relazione lineare, e di calcolare poi a posteriori 
la corrispondente deflessione dell’elevatore 𝛿𝑒. Ovvero, il vettore degli ingressi 𝑢 si è assunto essere: 




Nel sistema di equazioni da invertire, le tre componenti di 𝐹�𝑥� hanno le seguenti espressioni: 
 
𝐹1�𝑥� = 𝑞�𝑐1𝑟 + 𝑐2𝑝 + 𝑐4𝐻𝑒𝑛𝑔�+ 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑏 �𝑐3𝐶𝑙(𝛼, 𝛽) + 𝑐4𝐶𝑛(𝛼,𝛽) + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝�𝑐3𝐶𝑙𝑝 + 𝑐4𝐶𝑛𝑝� + 𝑟(𝑐3𝐶𝑙𝑟 + 𝑐4𝐶𝑛𝑟)�
− 𝑐4 �−0.02𝛽 + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝𝐶𝑌𝑝 + 𝑟𝐶𝑌𝑟�� 𝑐̅𝑏 (𝑥𝐶𝐺𝑅 − 𝑥𝐶𝐺)� 
𝐹2�𝑥� = 𝑐5𝑝𝑟 − 𝑐6(𝑝2 − 𝑟2)− 𝑐7𝑟𝐻𝑒𝑛𝑔 
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𝐹3�𝑥� = 𝑞�𝑐8𝑝 − 𝑐2𝑟 + 𝑐9𝐻𝑒𝑛𝑔�+ 12𝜌𝑉𝑇2𝑆𝑏 �𝑐4𝐶𝑙(𝛼, 𝛽) + 𝑐9𝐶𝑛(𝛼, 𝛽) + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝�𝑐4𝐶𝑙𝑝 + 𝑐9𝐶𝑛𝑝�+ 𝑟(𝑐4𝐶𝑙𝑟 + 𝑐9𝐶𝑛𝑟)�
− 𝑐9 �−0.02𝛽 + 𝑏2𝑉𝑇 �𝑝𝐶𝑌𝑝 + 𝑟𝐶𝑌𝑟��𝑐̅𝑏 (𝑥𝐶𝐺𝑅 − 𝑥𝐶𝐺)� 
 
 








𝑏20 �𝑐3𝐶𝑙𝛿𝑎 + 𝑐4𝐶𝑛𝛿𝑎 − 0.021(𝑥𝐶𝐺𝑅 − 𝑥𝐶𝐺) 𝑐̅𝑏� 0 𝑏30 �𝑐3𝐶𝑙𝛿𝑟 + 𝑐4𝐶𝑛𝛿𝑟 − 0.086(𝑥𝐶𝐺𝑅 − 𝑥𝐶𝐺) 𝑐̅𝑏�0 𝑐̅𝑐7 0





Dato che 𝐺�𝑥� risulta essere invertibile, il vettore degli ingressi si può calcolare seguendo il procedimento 
già illustrato nel capitolo 2: 
𝑢 = 𝐺−1�?̇? − 𝐹�𝑥�� 
 
5.3. Calcolo del comando di elevatore 
 
Come già illustrato nel paragrafo precedente, per quanto riguarda la dinamica di beccheggio, nel blocco di 
inversione dinamica è stato necessario considerare come incognita il coefficiente aerodinamico di momento 
in beccheggio 𝐶𝑚𝑇, anziché la deflessione della superficie di comando in questione, poiché altrimenti 
sarebbe stato impossibile ricondursi ad una forma dell’equazione del moto in cui la dipendenza dal vettore 
degli ingressi fosse lineare. 
Una volta calcolato il vettore degli ingressi (𝛿𝑎,𝐶𝑚𝑇,𝛿𝑟)−1, è quindi necessario determinare 𝛿𝑒 tale da dare 
luogo al valore di 𝐶𝑚𝑇 richiesto in corrispondenza della condizione di volo in questione. L’espressione di 
𝐶𝑚𝑇 è nota: 
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𝐶𝑚𝑇 = 𝐶𝑚(𝛼, 𝛿𝑒) + 𝑐̅𝑞2𝑉𝑇 𝐶𝑚𝑞(𝛼) + 𝐶𝑍𝑇(𝑥𝐶𝐺𝑅 − 𝑥𝐶𝐺) 
Si conosce anche l’espressione del coefficiente di forza 𝐶𝑍𝑇 che vi compare: 
𝐶𝑍𝑇 = 𝐾(𝛼) �1− � 𝛽57.3�2� − 0.19 𝛿𝑒25 + 𝑐̅𝑞2𝑉𝑇 𝐶𝑍𝑞(𝛼) 
dove 𝐾(𝛼) è una funzione tabulata dell’angolo di incidenza. 
 
Per quanto riguarda invece la funzione 𝐶𝑚(𝛼,𝛿𝑒), la sua espressione è nota e tabulata all’interno dei limiti di 
validità del modello, ma la sua dipendenza dalla variabile incognita 𝛿𝑒 non è lineare. Occorre quindi invertire 
questa relazione, ovvero, noto il valore di 𝐶𝑚 (calcolato a partire dal valore di 𝐶𝑚𝑇 dato dall’inversione 
dinamica) e noto l’angolo di incidenza 𝛼 al quale l’aereo si trova a volare in un dato istante, il problema 
consiste nel determinare il corrispondente valore di 𝛿𝑒. 
 
La dipendenza di 𝛿𝑒 da 𝐶𝑚 varia al variare dell’angolo di incidenza: mentre per determinati intervalli di 
incidenza è una funzione lineare a tratti, alle alte incidenze essa cessa addirittura di essere una funzione. 
L’andamento di 𝛿𝑒 = 𝛿𝑒(𝐶𝑚) a diversi fissati valori di 𝛼 è riportato nei grafici seguenti, in cui il valore di 𝛿𝑒 



















Negli intervalli di incidenza in cui la relazione può essere descritta da una funzione lineare a tratti, che per 
altro corrispondono ai valori di incidenza ai quali è verosimile che l’aereo venga trimmato (ovvero 0 ≤ 𝛼 ≤25°) e dove di conseguenza è necessaria una maggiore precisione nel controllo, essa è stata invertita 
analiticamente. Si ottiene così una corrispondenza perfetta tra la funzione reale e quella ricostruita attraverso 
l’inversione analitica. 
 
5.3.1.  L’inversione di 𝑪𝒎(𝜶,𝜹𝒆) mediante l’impiego di reti neurali 
 
Per altri intervalli di valori dell’angolo di incidenza, in particolare [-20°; 0) e (25°; 50°], la funzione 
𝐶𝑚(𝛼,𝛿𝑒) si presenta più difficile da invertire analiticamente. Tuttavia, tenendo conto del fatto che il 
velivolo si spingerà a queste incidenze sempre in condizioni di transitorio, per manovre particolari, e non in 
condizioni di regime, in questo caso possono essere tollerate anche precisioni lievemente inferiori 
nell’inversione della relazione che lega il coefficiente 𝐶𝑚 alla coppia di variabili (𝛼,𝛿𝑒). 
Per risalire all’angolo di deflessione dell’elevatore, in questo caso, si è fatto uso di un altro mezzo: le reti 
neurali. La rete neurale è un sistema in grado di “imparare dall’esperienza”: ovvero, dopo essere stata 
istruita, attraverso un processo detto di addestramento, durante il quale si forniscono alla rete un opportuno 
numero di possibili valori che possono essere assunti dagli ingressi del sistema, legati al relativo valore 
dell’uscita che si desidera ottenere (target), essa è in grado di riprodurre il comportamento del sistema stesso, 
e quindi di fornire un’uscita simile a quella che darebbe il sistema in questione anche laddove l’ingresso esuli 
dall’elenco degli esempi forniti alla rete durante l’addestramento. 
 
Una rete neurale è costituita da uno o più strati di elementi singoli, i neuroni, ciascuno dei quali è in grado di 
ricevere un certo numero di ingressi, pesarli con dei coefficienti adeguati, sommarli e usare il risultato 
ottenuto come argomento di una specifica funzione, detta funzione di attivazione. Le funzioni di attivazione 




Figura 14: schema del funzionamento di un neurone 
 
Nel caso in esame, il sistema incognito da identificare è un sistema che, fornito di due variabili in ingresso: 
un determinato valore dell’angolo di incidenza 𝛼∗ e il valore del coefficiente di momento di beccheggio 𝐶𝑚∗, 
sia in grado di associare come uscita il corrispondente valore dell’angolo di deflessione dell’equilibratore 
𝛿𝑒
∗, in modo tale che 𝐶𝑚∗ = 𝐶𝑚(𝛼∗,𝛿𝑒∗). 
Per identificare questo sistema, in ciascuno dei due intervalli di 𝛼 considerati, si è creata, attraverso 
l’apposito toolbox di Matlab, una rete neurale costituita da uno strato di 35 neuroni, aventi come funzione di 
attivazione la tangente iperbolica. 
 
Figura 15: funzione di attivazione utilizzata per i neuroni 
 
Si è imposto che l’ingresso della rete fosse costituito da un vettore di due valori, rappresentanti 
rispettivamente 𝛼 e 𝐶𝑚, e che l’uscita fosse invece uno scalare: 𝛿𝑒. 
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Per quanto riguarda la creazione dei dati necessari per effettuare l’addestramento della rete, si è proceduto 
come segue: 
• Si è generato un opportuno numero di valori scalari random compresi all’interno dell’intervallo delle 
incidenze considerate, ovvero [-20°; 0) oppure (25°; 50°], da utilizzare come valori di 𝛼 da fornire in 
ingresso durante l’addestramento della rete; 
• Si è generato un uguale numero di valori scalari random compresi tra i due di saturazione del 
comando di elevatore, ovvero [-25°; 25°], da utilizzare come valori di 𝛿𝑒 da fornire come target 
durante l’addestramento della rete; 
• Si sono accoppiati casualmente i valori generati di 𝛼 e 𝛿𝑒 e, attraverso la funzione nota 𝐶𝑚(𝛼, 𝛿𝑒), si 
sono ricavati i corrispondenti valori di 𝐶𝑚 da fornire come secondo ingresso durante 
l’addestramento. 
 
In questo modo, si sono create e addestrate due reti neurali, che approssimassero il comportamento del 
sistema, fornendo il valore di 𝛿𝑒 corrispondente ad una data coppia (𝛼,𝐶𝑚) per incidenze comprese 
rispettivamente nell’intervallo [-20°; 0) e (25°; 50°]. I risultati ottenuti sono illustrati nelle figure seguenti, 
nelle quali in blu è rappresentato l’andamento reale della funzione 𝐶𝑚, mentre in rosso quello della funzione 
























Figura 17: incidenze (25°,50°] 
 
5.3.2. L’inversione di 𝑪𝒎(𝜶,𝜹𝒆) alle alte incidenze 
 
Per incidenze ancora maggiori rispetto agli intervalli già analizzati nei paragrafi precedenti, ovvero per 
𝛼 > 50°, per invertire la relazione 𝛿𝑒(𝛼, 𝐶𝑚) si è fatto ricorso ad una approssimazione analitica abbastanza 
grossolana, sempre tenendo presente che il pilota non avrà esigenza di trimmare il velivolo con valori tanto 
elevati dell’angolo di incidenza. 
I risultati ottenuti sono descritti nei grafici seguenti, nei quali, come sempre, la relazione approssimata è 






Figura 18: incidenze (50°,90°] 
 
 
5.3.3.  Implementazione su Simulink 
 
Il blocco che, dato il valore del coefficiente 𝐶𝑚𝑇 ricavato dall’inversione dinamica e lo stato in cui si trova il 
sistema nell’istante considerato, permette di ricavare l’angolo di deflessione 𝛿𝑒 del comando di elevatore 











Dopo aver progettato il sistema di controllo seguendo le linee guida illustrate nei capitoli precedenti, esso è 
stato validato con simulazioni numeriche nelle sei condizioni di volo individuate nel capitolo 3, per 
verificare che le sue prestazioni fossero soddisfacenti sull’intero inviluppo di volo. 
 
Per simulare il sistema, in ciascuna condizione di volo si sono utilizzate tre prove: 
• Ingresso del pilota a gradino di -1° di elevatore (comando a cabrare); 
• Ingresso del pilota di impulso unitario di alettone (10° per 0.1 secondi); 
• Ingresso del pilota a gradino di 1° di timone di direzione. 
 
Ognuna di queste prove è stata condotta per tutte le condizioni di volo analizzate per entrambi i sistemi di 
controllo implementati. Essi hanno dato luogo a risposte molto simili tra loro. I risultati ottenuti sono 
illustrati in forma grafica nel paragrafo 6.2. 
 
6.1. Commento dei risultati ottenuti 
 
Dall’osservazione dei risultati ottenuti per le risposte ai tre possibili tipi di ingresso del pilota, si è giudicato 
che le prestazioni del sistema di controllo fossero soddisfacenti su tutto l’inviluppo di volo. Si verifica infatti 
che le risposte esaminate in tutte le sei condizioni di volo considerate hanno caratteristiche abbastanza simili 
tra loro. Nella discussione che segue dei risultati, i dati numerici riportati sono relativi alle risposte ottenute 
considerando la CV4. 
Per quanto riguarda la risposta al gradino di elevatore, la variabile di controllo corrispondente 𝑞 risponde con 
la dinamica del secondo ordine che le si è imposta attraverso la dinamica desiderata: dopo aver raggiunto in 
tempi molto brevi (0.66 s) un valore picco, si ha uno smorzamento molto rapido, in seguito al quale il 
sistema si assesta sul valore di regime in meno di 5 s. Nel frattempo, le variabili di controllo nel piano 
laterodirezionale 𝑝 e 𝑟 subiscono variazioni, che sono indesiderate in quanto dovute all’accoppiamento del 
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moto nei due piani, molto piccole (dell’ordine di 10-5 deg/s), che danno luogo a variazioni altrettanto piccole 
delle variabili ϕ e 𝛽. L’accoppiamento tra i due piani può quindi essere considerato trascurabile. 
Per quanto riguarda la risposta al comando di alettone, si osserva che anche in questo caso la risposta della 
variabile di controllo in questione,  ossia 𝑝, segue una dinamica avente le caratteristiche assegnate mediante 
la relativa funzione di trasferimento desiderata, che risultano quindi soddisfacenti dal punto di vista delle 
qualità di volo: 𝑝 risponde all’impulso di 𝛿𝑎𝑝 con una dinamica del primo ordine, molto veloce. Dopo aver 
raggiunto un valore massimo di 4.36 deg/s dopo appena 11 centesimi di secondo dall’applicazione 
dell’impulso, il valore di 𝑝 si azzera di nuovo in tempi molto rapidi: circa 1 s. Questa rapida variazione della 
velocità angolare di rollio, dà modo alla variabile ϕ di raggiungere un valore di poco superiore a 1°, in un 
tempo pari a 0.4 s dall’impulso di alettone. Questo valore si mantiene circa costante durante tutto il tempo 
della simulazione, fatta eccezione per una lievissima (pari a 0.03° nei 20 s di simulazione presi in esame) 
diminuzione nei tempi lunghi, dovuta al moto di spirale. A causa dell’accoppiamento con la dinamica di 𝑝, la 
velocità angolare di imbardata 𝑟 raggiunge un valore massimo (pari a 0.42 deg/s) contemporaneamente a 𝑝, e 
poi diminuisce, assestandosi nei tempi lunghi su un valore molto prossimo a quello calcolabile nel modello 
linearizzato della dinamica nel piano laterodirezionale con l’approssimazione spirale per le basse frequenze: 
𝑔𝜑
𝑉𝑇�
. Nel frattempo, la variazione molto modesta della variabile di controllo 𝑞 nel piano longitudinale 
(dell’ordine di 10-4 deg/s), consente di trascurare le piccole variazioni delle variabili che caratterizzano il 
moto nel piano longitudinale e di considerare anche in questo caso disaccoppiato il moto nei due piani. Le 
stesse considerazioni valgono anche nel caso in cui il comando utilizzato dal pilota sia quello di timone di 
direzione: in questo caso le oscillazioni di 𝑞 sono addirittura più piccole, dell’ordine di 10-6 deg/s. 
Infine, per quanto riguarda la risposta nella variabile di controllo 𝑟 al gradino di timone di direzione, 
nonostante, a causa della differenza nella funzione di trasferimento in questione assegnata nei due sistemi 
implementati, la dinamica della risposta sia leggermente diversa, per come si sono scelti i parametri della 
funzione di trasferimento stessa in ciascuno dei due sistemi, il comportamento del sistema risulta comunque 
essere analogo. Nel sistema S1, 𝑟 risponde all’ingresso a gradino di 𝛿𝑟𝑝 con una dinamica del secondo 
ordine, portandosi su un valore di regime pari a circa -0.22 deg/s in seguito a delle oscillazioni abbastanza 
smorzate da soddisfare i requisiti sulle qualità di volo per il modo di dutch roll. Anche nel sistema S2, la 
risposta in 𝑟, sebbene ottenuta con una movimentazione abbastanza diversa del timone di direzione 𝛿𝑟, ha 
una dinamica simile, con delle oscillazioni smorzate intorno a un valore di equilibrio prossimo a -0.22 deg/s. 
Questo porta in entrambi i casi allo svilupparsi di un angolo di derapata 𝛽 > 0. Nel frattempo, l’altra 
variabile di controllo 𝑝 nel piano laterodirezionale, avendo una dinamica accoppiata con quella di 𝑟, è 
soggetta a delle piccole oscillazioni (dell’ordine di 10-2 deg/s), che portano alla nascita di un piccolo angolo 




Le risposte descritte dimostrano che, per mezzo dell’imposizione della dinamica desiderata, il sistema di 
controllo riesce a fare in modo che il sistema risponda agli ingressi del pilota con una dinamica che riproduce 
accuratamente quella tipica di un velivolo classico e avente caratteristiche apprezzabili in termini di qualità 
di volo, in modo tale da soddisfare verosimilmente le aspettative del pilota stesso riguardo alle prestazioni 
del sistema di controllo.  
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6.2. Risultati delle simulazioni 
6.2.1. CV1 
6.2.1.1. Gradino di elevatore 
 
Figura 20: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 




Figura 22: risposta nel piano longitudinale del sistema S2 
 
 




6.2.1.2. Impulso di alettone 
 
 
Figura 24: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 




Figura 26:risposta nel piano longitudinale del sistema S2 
 
 




6.2.1.3. Gradino di timone di direzione 
 
 
Figura 28: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 




Figura 30: risposta nel piano longitudinale del sistema S2 
 
 





6.2.2.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 32: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 





Figura 34: risposta nel piano longitudinale del sistema S2 
 
 





6.2.2.2. Impulso di alettone 
 
 

















6.2.2.3. Gradino di timone di direzione 
 
 
Figura 40: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 





Figura 42: risposta nel piano longitudinale del sistema S2 
 
 






6.2.3.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 44:risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 












6.2.3.2. Impulso di alettone 
 
 
Figura 48: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 














6.2.3.3. Gradino di timone di direzione 
 
 
Figura 52: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 















6.2.4.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 56: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 













6.2.4.2. Impulso di alettone 
 
 
Figura 60: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 













6.2.4.3. Gradino di timone di direzione 
 
 
Figura 64: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 















6.2.5.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 68: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 








Figura 71: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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6.2.5.2. Impulso di alettone 
 
 












Figura 75: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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6.2.5.3. Gradino di timone di direzione 
 
 


















6.2.6.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 80: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 








Figura 83: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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6.2.6.2. Impulso di alettone 
 
 
Figura 84: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 








Figura 87: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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6.2.6.3. Gradino di timone di direzione 
 
 




















Per verificare che il sistema di controllo progettato mantenga prestazioni accettabili anche in presenza di 
incertezze nel modello, che saranno inevitabilmente presenti nella realtà, si è condotto uno studio della sua 
robustezza. In particolare, per modellizzare le incertezze, si è ipotizzato che tutte le derivate aerodinamiche 
utilizzate per progettare il sistema di controllo fossero sottostimate del 30% rispetto a quelle effettive 
dell’aereo. Con un modello dell’F-16 così modificato, si sono condotte simulazioni per accertare il 
comportamento del sistema controllato in queste condizioni. Gli ingressi utilizzati per esaminare il sistema 
sono gli stessi già descritti nel capitolo 6. I risultati sono riportati nei paragrafi seguenti. 
 
Per quanto riguarda il controllo nel piano longitudinale, i risultati ottenuti mostrano come le oscillazioni 
indesiderate che si hanno in questo piano quando il pilota usa i comandi di alettone o timone di direzione 
siano di intensità maggiore rispetto agli altri casi considerati (la variazione dell’angolo di incidenza è 
dell’ordine di qualche grado in tutte le condizioni di volo esaminate). Si è pertanto ritenuto opportuno 
verificare che l’andamento della dinamica libera del velivolo nel piano longitudinale fosse stabile, ovvero 
che, nel caso in cui il pilota non tocchi i comandi, queste oscillazioni vadano progressivamente smorzandosi 





7.1.1.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 92: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 












7.1.1.2. Impulso di alettone 
 
 
Figura 96: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 












7.1.1.3. Gradino di timone di direzione 
 
 
















7.1.2.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 104: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 








Figura 107: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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7.1.2.2. Impulso di alettone 
 
 
Figura 108: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 













7.1.2.3. Gradino di timone di direzione 
 
 

















7.1.3.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 116: riposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 









Figura 119: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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7.1.3.2. Impulso di alettone 
 
 
















7.1.3.3. Gradino di timone di direzione 
 
 
















7.1.4.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 128: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 












7.1.4.2. Impulso di alettone 
 
 
Figura 132: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 








Figura 135: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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7.1.4.3. Gradino di timone di direzione 
 
 
Figura 136: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 












7.1.5.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 140: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 








Figura 143: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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7.1.5.2. Impulso di alettone 
 
 
Figura 144: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 








Figura 147: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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7.1.5.3. Gradino di timone di direzione 
 
 
Figura 148: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 












7.1.6.1. Gradino di elevatore 
 
 
Figura 152: risposta nel piano longitudinale del sistema S1 
 
 








Figura 155: risposta nel piano laterodirezionale del sistema S2 
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7.1.6.2. Impulso di alettone 
 
 
















7.1.6.3. Gradino di timone di direzione 
 
 
















7.2. Stabilità del controllo nel piano longitudinale 
 
 
In questa sezione sono riportati i risultati nel piano longitudinale delle simulazioni condotte mantenendo 






































8. Conclusioni  
 
 
Dalle verifiche fatte per analizzare le prestazioni del sistema di controllo progettato si evince che  la risposta 
agli ingressi del pilota segue una dinamica soddisfacente: abbastanza veloce e smorzata da permettere il 
raggiungimento dei requisiti stabiliti sulle handling qualities in tutte le condizioni di volo analizzate. È 
inoltre importante sottolineare come, nel caso in cui questi requisiti vengano per qualche motivo modificati, 
grazie al metodo di progettazione utilizzato, per adattare le caratteristiche del comportamento dinamico del 
sistema sia semplicemente sufficiente correggere di conseguenza il blocco di funzioni di trasferimento 
imposte alle variabili di controllo. 
Come si è già sottolineato nel paragrafo 6.1, i moti nei due piani, longitudinale e laterodirezionale, appaiono 
sufficientemente disaccoppiati: controllando il sistema con un ingresso a gradino di elevatore, le variabili che 
descrivono il moto nel piano laterodirezionale subiscono delle variazioni rispetto al loro valore di trim 
piccole al punto da poter essere considerate trascurabili; lo stesso si può dire per le variabili del piano 
longitudinale laddove gli ingressi utilizzati siano invece quelli di alettone o di timone di direzione. 
 
Per quanto riguarda la robustezza, lo studio condotto nel capitolo 7 mostra come la risposta del sistema sia 
soddisfacente anche in presenza di incertezze di modello: la dinamica delle variabili di controllo mantiene 
sostanzialmente invariate le caratteristiche imposte dal sistema di controllo attraverso le funzioni di 
trasferimento. Questo dà anche garanzia che il sistema risponderà in modo soddisfacente a eccitazioni 
causate da eventuali disturbi di cui non si sia tenuto conto nell’analisi. Il deterioramento delle prestazioni è di 
entità accettabile, soprattutto se si tiene conto che la percentuale di errore del 30% sulle derivate 
aerodinamiche supposta per condurre queste verifiche porta a risultati cautelativi: le incertezze 
effettivamente presenti in un modello reale sono in genere inferiori. L’aspetto più critico da questo punto di 
vista è rappresentato, come già evidenziato in precedenza, dal controllo delle variabili nel piano 
longitudinale nelle condizioni di volo in cui il pilota non utilizzi il comando di elevatore. Le oscillazioni 
indesiderate, in questo caso, sono dell’ordine del grado, quindi non abbastanza piccole da poter essere 
considerate trascurabili, ma, dal momento che si è mostrato come esse vadano progressivamente 
smorzandosi con il passare del tempo (vedi paragrafo 7.2), riportando le variabili sul loro valore di trim, non 
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